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Предложен состав и компоновка целевой и бортовой аппаратуры микроспутника для 
дистанционного зондирования Земли с учетом влияния на его основных возмущающих 
факторов, имеющих место при выводе и функционировании космического аппарата на 
орбите. Даны рекомендации по выбору оптимального варианта конструкции силового 
каркаса микроспутника, исходя из моделирования воздействия на его корпус внешних 
нагрузок. 
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Последние 15 лет в аэрокосмической от-
расли наблюдается тенденция по снижению ко-
личества тяжелых [1, 2] и возрастанию доли 
малоразмерных космических аппаратов (КА). В 
процессе развития электронной промышленно-
сти и проектирования в направлении миниатю-
ризации изделий удалось снизить вес некото-
рых больших КА и создать новые аппараты с 
аналогичными техническими характеристиками 
и массой, не превышающей 100 кг. 
Микроспутник (МС) характеризуется не 
только малой массой, но также и сниженным 
энергопотреблением, относительно невысокой 
себестоимостью изготовления. Проектирование 
подобного рода изделий является переходом на 
следующую ступень развития космической    
техники.  
При создании МС задействуется значи-
тельное количество унифицированных миниа-
тюрных электронных компонентов, использу-
ются новые подходы: в организации архитекту-
ры КА, в процессе проектирования, изготовле-
ния, испытаний и запуска КА, обеспечивающие 
в конечном итоге надежность его функциони-
рования в установленный промежуток времени 
[3]. При проектировании и организации компо-
новки МС важным фактором является анализ 
влияния на него различных возмущающих воз-
действий, оказывающих наибольшее влияние в 
момент вывода аппарата на околоземную орби-
ту, а также в процессе работы на ней. 
Исследования в этой области, проводимые 
другими авторами, в основном направлены на 
решение задач компоновки для каждого кон-
кретно проектируемого МС [4, 5] и не рассмат-
ривают общих вопросов проектирования. 
 
Анализ влияния факторов, воздействующих 
на микроспутник 
 
В процессе эксплуатации КА подвергается 
воздействию различных внешних и внутренних 
факторов. 
При выведении на орбиту КА существен-
ное влияние на него оказывают механические 
факторы, формирующие напряженно-деформи-
рованное состояние силовых элементов конст-
рукций МС, которые при их пиковых значениях 
способны привести к разрушению МС. К ним 
относятся [6]: 
– высокочастотные акустические шумы 
(генерируются реактивной струей продуктов 
сгорания); 
– линейные и центробежные перегрузки 
(тяга двигателей, инерционные нагрузки и др.); 
– удары (срабатывание пиротехнических 
элементов при отделении отработавших ступе-
ней ракетоносителя, демпферов); 
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– вибрации (вызываются пульсацией пото-
ков жидкости в пневмогидросистемах и коле-
баниями давления компонентов топлива в тру-
бопроводах); 
– медленно меняющееся внутреннее дав-
ление жидкости в топливных баках, газа в ша-
робаллонах и др.; 
– несбалансированность вращающихся 
элементов, агрегатов КА. 
Во время орбитального полета на МС в 
большей степени оказывают влияние факторы 
космического пространства: значительный пе-
репад температур, космический вакуум, элек-
тромагнитное излучение, корпускулярные по-
токи и др. 
Излучение Солнца и его отраженное излу-
чение от Земли, а также работающие электрон-
ные блоки КА способствуют повышению тем-
пературы и вызывают сбои в работе электрон-
ных устройств МС. Кроме того, оно вызывает 
значительные механические напряжения в кон-
струкции, состоящей из материалов с различ-
ным температурным коэффициентом линейно-
го расширения. 
Следствием понижения температуры и 
увеличения относительной влажности является 
образование на элементах конструкции и ра-
диоэлектронной аппаратуры адсорбционной 
пленки, что приводит к снижению пробивного 
напряжения и увеличению коррозии металли-
ческих покрытий. 
Понижение атмосферного давления приво-
дит к снижению пробивного напряжения и 
ухудшению теплоотвода.  
Результатом воздействия космического ва-
куума на элементы и узлы КА являются [6]: от-
сутствие конвективного теплообмена и теплопро-
водности, газовыделение, потеря летучих компо-
нентов и сублимация материалов, возрастание ад-
гезии, изменение механических, электрических, 
оптических и других свойств материалов и др. 
Источником собственной атмосферы явля-
ется выброс масс при работе реактивных двига-
телей за счет десорбции, сублимации и эрозии 
материалов с внешней поверхности МС, неиз-
бежных утечек газа и его конденсата из герме-
тичных отсеков. Наличие радиации в космосе 
способствует полимеризации органических мо-
лекул собственной атмосферы, осевших на 
внешних поверхностях МС, и тем самым при-
водит к накоплению полимеризовавшихся 
осадков. Молекулы собственной внешней ат-
мосферы оседают на внешние поверхности ап-
парата, в результате чего изменяются свойства 
терморегулирующих покрытий; уменьшается 
выходная мощность солнечных батарей, отно-
шение сигнал/шум оптических систем; возни-
кают ложные ориентиры для астронавигацион-
ных приборов за счет рассеяния света на части-
цах собственной внешней атмосферы; возрас-
тают токи утечки в высоковольтных устрой-
ствах и снижается их электрическая прочность.  
Воздействие ионизирующего излучения на 
оптические стекла вызывает их свечение (ра-
диолюминесценцию). В результате происходит 
снижение прозрачности стекол во всей види-
мой области спектра и, как следствие, искажа-
ется основной рабочий спектральный диапазон 
оптических систем. 
 
Технические решения по снижению влияния 
факторов на микроспутник 
 
Основными конструктивными требовани-
ями к МС дистанционного зондирования Земли 
являются: 
– минимальная масса и габаритные раз-
меры КА для обеспечения запуска групповым 
или попутным способом (с целью снижения 
стоимости запуска); 
– устойчивость оптико-электронной сис-
темы (ОЭС) к вибромеханическим нагрузкам; 
– точное взаимное расположение ОЭС и 
датчиков определения звездных координат МС 
с целью обеспечение заданной точности съемки 
поверхности Земли; 
– стабилизация температурных режимов 
функционирования ОЭС и др. 
Для обеспечения вышеперечисленных тре-
бований и уменьшения трудоемкости проекти-
рования, крепления и сборки МС целесообраз-
но разрабатывать его компоненты в виде от-
дельных модулей. 
Исходя из анализа существующих вариан-
тов конструкций МС, наиболее приемлемым 
вариантом внешней формы корпуса является 
прямоугольный параллелепипед, который кон-
структивно представляет собой силовой каркас 
с прикрепленной к нему аппаратурой. С точки 
зрения снижения себестоимости изготовления 
КА в качестве силового каркаса целесообразно 
использовать рамочную конструкцию, выпол-
ненную из стандартного фасонного профильно-
го проката, с минимально допустимым разме-
ром грани 30 мм, например, из сплава алюми-
ния Д16Т (рисунок 1). 
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Предложенная конструкция корпуса поз-
воляет обеспечить свободный доступ к отдель-
ным компонентам МС, удобна для их крепле-
ния и облегчает процесс сборки, а также имеет 
меньшую массу по сравнению с вариантом ис-





Рисунок 1 – Вариант силового каркаса с использова-
нием уголков 
 
На первом этапе исследований в САПР 
SolidWorks Simulation 2014 проведено матема-
тическое моделирование воздействия силовых 
нагрузок на различные виды профиля: прямой 
балки, Г-образного, Т-образного, Н-образного и 
П-образного, при их вертикальном и горизон-
тальном исполнении. 
В качестве исходного использовался про-
филь с одинаковыми габаритными размерами 
(длина × ширина × толщина) 100 × 30 × 3 мм. 
Предусматривалось его крепление в центре 
двумя болтами. Во всех случаях перегрузка 
приложена к центру и в середине профиля, 
направлена вниз и ее значение составляло 10g 
(рисунок 2). 
Численное значение перегрузки выбира-
лось на основании экспериментальных данных, 
полученных  в  ходе  лабораторных  испытаний  
аналогичных изделий, проводимых в ОАО 
«Пеленг». Результаты расчетов величины ли-
нейной деформации (L) для каждого случая 
приведены в таблице 1. 
Анализ полученных результатов показывает, 
что численное значение деформации может отли-
чаться в 10 раз в зависимости от горизон-
тального или вертикального расположения само-
го профиля. Наиболее эффективным в качестве 
основы силового каркаса является применение   
Т-образного и Н-образного профилей, поскольку 
они обладают наименьшей величиной суммарно-
го поперечного и продольного смещения. 
На втором этапе моделирования для по-
вышения жесткости конструкции рассмотрен-
ного выше рамочного каркаса из Н-образного 
профиля исследовалась эффективность вариан-





Рисунок 2 – Деформация Г-образного профиля под 
воздействием нагрузки 10g 
 
Функциональное назначение вертикальной 
панели – крепление на ней основных элементов 
полезной нагрузки, требующих точного взаим-
ного расположения ОЭС, системы ориентации 
и стабилизации (СОС). Функциональное назна-
чение нижней горизонтальной панели – сты-
ковка с ракетоносителем. В качестве исходного 
использовался силовой каркас с одинаковыми 
габаритными размерами (длина × ширина × тол-
щина) – 640 × 500 × 440 мм. Во всех случаях 
перегрузка приложена к центру и в середине 
каркаса, направлена вниз и ее значение состав-
ляло в продольном направлении 10g, в попе-
речном – 3g (таблица 2). 
Результаты расчетов величины линейной 
деформации показывают, что наиболее эффек-
тивным по величине суммарного наименьшего 
перемещения вдоль осей Z, X и Y является ва-
риант расположения двух панелей перпендику-
лярно друг другу (∑L = 3,373 мм) (рисунок 3). 
Однако отрицательным моментом увеличе-
ния жесткости корпуса МС при данном варианте 
конструкции является существенное увеличение 
массы рамочного каркаса – в 7 раз по сравнению 
с обычным исполнением без несущих панелей.  
Воздействие термических нагрузок приво-
дит к изменению градиента температур менее 
1 × 10-3 °С для всех конструкций, поэтому 
можно считать их равнозначными. 
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Таблица 1 
Расчетное значение величины линейной деформации для различных форм профилей 
Тип 
профиля 
Условное изображение профиля 
(с упрощенным отображением мест крепления) 
Перемещение под действием 













(уголок)   
1,735 3,890 
Т-образный 
(тавр)   
1,722 0,469 
Н-образный 







Расчетное значение величины линейной деформации для различных вариантов расположения 
несущих панелей на силовом каркасе 












Z X Y 
Исходный вариант 
(без панели)  
4,3 1,620 3,581 3,310 
С расположением одной 
панели снизу  
18,6 0,686 2,511 2,017 
С расположением одной 
панели по центру  
15,9 9,826 6,028 7,882 




29,8 0,875 0,203 2,295 
 
 
Выбор оптимальной компоновки и состава 
целевой и бортовой аппаратуры 
 
По назначению оборудование КА для ди-
станционного зондирования Земли можно раз-
делить на целевую (научную, основную) аппа-
ратуру и бортовые (служебные, вспомогатель-
ные) системы. Внешние габаритные размеры 
корпуса МС определяются оптимальным (ра-
циональным) размещением приборов и 
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устройств внутри него, поэтому на этапе эс-
кизного проектирования необходимо обеспе-





Рисунок 3 – Вариант силового каркаса  
с использованием двух панелей, расположенных 
перпендикулярно друг к другу 
 
Системы МС мониторинга земной поверх-
ности включают в свой состав следующие мо-
дули (рисунок 4): 
– аппаратуру управления и ориентации КА; 
– аппаратуру дистанционного зондирова-
ния (ОЭС); 
– бортовые средства передачи данных на 
Землю по радиоканалу; 
– наземные комплексы приема информа-
ции со спутника, ее обработки и предоставле-
ния потребителям [7]. 
В состав ОЭС входят: 
– оптико-электронный преобразователь с 
фотоприемником для преобразования оптиче-
ского изображения, сформированного объек-
тивом на площадке ПЗС-матрицы в аналого-
вый сигнал, и далее для перевода его в цифро-
вой вид; 
– запоминающее устройство для накопле-
ния (записи) и хранения полученной целевой 
информации; 
– система центрального управления бор-
товым комплексом КА для обмена данными, 
коммутации питания и синхронизации работы 
всей ОЭС.  
В нерабочем режиме объектив ОЭС зак-
рыт светозащитной крышкой, открытие/зак-
рытие которой осуществляется дополнитель-
ным приводом. Для снижения паразитного све-
торассеяния на элементы конструкции нано-
сятся покрытия с низким коэффициентом от-
ражения, устанавливаются бленды, полевые 




Рисунок 4 – Основные функциональные модули 
микроспутника базовой комплектации, 
их взаимное расположение и ориентация 
 
Для крепления ОЭС к одной из панелей МС 
необходимо предусмотреть установочный фла-
нец с отверстиями. В панели необходимо выпол-
нить посадочные места под установку блока оп-
тических датчиков звездных координат. 
Низкая терморасстраиваемость достигает-
ся за счет применения материалов с малым 
значением коэффициента теплового расшире-
ния (1 × 10-6 1/°С) – углепластики, стеклокера-
мика, специальные металлические сплавы. Для 
поддержания стабильного температурного ре-
жима ОЭС целесообразно заглубить в прибор-
ный блок МС. Приборы с большим энергопо-
треблением, например, датчики целевой ин-
формации оптимально расположить на торце-
вой панели с отверстием под объектив. В каче-
стве дополнительных источников подогрева 
оптического модуля ОЭС используются элек-
тронагреватели. 
На другой торцевой панели целесообразно 
расположить приборы с повышенным энерго-
потреблением, например аккумуляторные ба-
тареи, управляющие двигатели-маховики, ком-
плекс управления системы электроснабжения 
(СЭС), приборы системы управления (СУ). 
Назначение бортовых систем (платформа 
МС) – обеспечить функционирование КА с мо-
мента отделения от ракетоносителя до заверше-
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– СУ, осуществляющая прием информа-
ции от измерительных датчиков, аппаратуры 
спутниковой навигации и наземных станций по 
командной радиолинии; управление движени-
ем МС и работой бортового оборудования; 
– система ориентации и стабилизации; 
– система электроснабжения для обеспе-
чения бесперебойного питания электроэнерги-
ей бортовой аппаратуры; 
– система терморегулирования; 
– бортовой радиокомплекс; 
– системы радиотелеметрического конт-
роля; 
– двигательная установка; 
– система спутниковой навигации; 
– бортовой цифровой вычислительный 
комплекс. 
СОС обеспечивает заданное угловое дви-
жение МС за счет придания ему нужного угло-
вого положения относительно заданных ориен-
тиров (звезды) поворотом вокруг центра масс. 
Для МС наиболее распространенной явля-
ется орбитальная ориентация, при которой ось 
курса (рыскания) направлена к центру Земли. 
Вторая ось (тангажа) перпендикулярна плоско-
сти орбиты, третья ось (крена) лежит в плоско-
сти орбиты. В качестве СОС для достаточно 
точного ориентирования и позиционирования 
целесообразно использовать лазерный гиро-
скоп и три маховика, обеспечивающие управ-
ление, а также минимум один звездный датчик. 
В состав СЭС входят солнечные и аккуму-
ляторные батареи, а их выбор зависит от по-
требляемой мощности и времени работы (с 
учетом массы СЭС). Наибольшее распростра-
нение находят кремниевые солнечные элемен-
ты; возможны также варианты изготовления их 
из арсенида галлия, теллурида кадмия, сульфи-
да кадмия, устойчиво работающие при высо-
ких температурах. 
Ввиду ограниченности массогабаритных 
характеристик МС солнечная батарея, состоя-
щая из четырех панелей, жестко устанавлива-
ется на боковых стенках корпуса и не меняет 
положения относительно Солнца. Солнечные 
батареи работают совместно с никель-кадми-
евыми и никель-водородными аккумулятор-
ными батареями, которые допускают наиболь-
шее (до 30 000) количество зарядно-разрядных 
циклов и обладают наилучшей стойкостью к 
перезаряду. Пассивные системы терморегули-
рования (СТР) предназначены для поддержа-
ния заданной температуры внутри МС, актив-
ные СТР обеспечивают принудительный теп-
лообмен элементов МС с окружающей средой. 
В СТР входят: термодатчики для измере-
ния температуры приборов; нагреватели, обес-
печивающие рабочую температуру; тепловые 
трубы, осуществляющие отвод тепла от нагре-
вающихся узлов на радиаторы; СУ терморегу-
лированием; маты экранно-вакуумной тепло-
вой изоляции для обеспечения теплоизоляции. 
Ограничение по массе и габаритным раз-
мерам МС предусматривают применение в 
бортовой системе радиотехнической связи уль-
тракоротковолновых приемников и передатчи-
ков, а также небольших антенн с широкой диа-
граммой направленности. В то же время обес-
печение устойчивой связи с наземными стан-
циями осуществляется за счет использования 
следящих антенн большого диаметра с узкой 
диаграммой направленности, где массово-габа-
ритные ограничения уже не существенны. 
Система радиотелеметрического контроля 
предназначена для получения информации о 
МС и состоянии бортовых систем: режимах их 
работы, напряжениях источников питания, 
температуры, атмосферном давлении в отсе-
ках, вибрации, параметрах целевого оборудо-
вания, системы управления и т.д. Кроме этого, 
телеметрическая информация может содержать 
данные с аппаратуры спутниковой навигации и 
бортовое время. Данные телеметрического 
контроля необходимы для контроля за борто-
выми системами и траекторных расчетов. 
Уменьшение влияния вибраций достигает-
ся установкой амортизаторов или уменьшени-
ем габаритных размеров аппаратуры и увели-
чением ее жесткости для исключения вхожде-
ния в резонанс. 
Геометрическая стабильность конструк-
ции достигается использованием материалов, 
обладающих высокими удельными механиче-
скими характеристиками (углепластик). 
Проблема с радиационной стойкостью 
коммерчески доступных компонентов, в част-
ности процессоров, оперативной и постоянной 
памяти, решаются как на программно-
аппаратном, так и на конструктивном уровне. 
На программно-аппаратном уровне решаются 
проблемы с единичными/множественными 
ошибками от пролета быстрых протонов и тя-
желых частиц. Проблему с накопленной ради-
ацией можно решить только уплотнением ком-
поновки и экранированием электронных ком-
понентов конструктивными элементами. 
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В защите от радиации также может участ-
вовать несущая конструкция аппарата, но ин-
тегральная толщина экрана при этом должна 
составлять не более 2–4 мм алюминия. Увели-
чение плотности компоновки аппарата и раз-
мещение критичных к радиации приборов за 
экраном из некритичных, например, аккумуля-
торных батарей, может довести интегральную 
толщину экрана для самых критичных прибо-
ров до необходимых 10–15 мм. С учетом фак-
торов космического пространства и требова-
ний к КА предлагается следующее расположе-
ние компонентов МС относительно друг друга, 
представленное на рисунке 5. 
 
 




Предложена компоновка микроспутника, 
учитывающая влияние на него в процессе экс-
плуатации различных внешних и внутренних 
факторов: 
– обеспечивает достаточную прочность за 
счет силового каркаса, установки амортизато-
ров и миниатюризации конструкции космиче-
ского аппарата; 
– компоненты микроспутника расположе-
ны с учетом оптимального поддержания их 
температурного режима; компоновка позволя-
ет использовать эффективную систему термо-
регулирования путем создания теплоотвода 
или принудительного охлаждения; использу-
ются материалы с низким коэффициентом ли-
нейного расширения и терморегулирующие 
покрытия; 
– обеспечивает защиту от радиации 
наиболее подверженных ее влиянию компо-
нентов микроспутника защитными экранами, 
подбором материалов и др. 
В качестве силового каркаса целесооб-
разно использовать конструкцию из Н-об-
разных профилей с усилением ее двумя пане-
лями, расположенными перпендикулярно друг 
другу. Первая из них является основанием и 
стыкуется с ракетоносителем во время запуска, 
на второй расположены оптико-электронные 
системы, система ориентации и стабилизации. 
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